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Sommario
Nel presente lavoro e` stata svolta l’analisi preliminare di un veicolo spaziale
da utilizzare in missioni di innalzamento orbitale.
Sono stati eseguiti i dimensionamenti dei vari sistemi di bordo, con partico-
lare attenzione per i sistemi di generazione della potenza e di propulsione.
Si sono poi valutate le prestazioni in termini di masse e potenza del veicolo
ottenibili nel caso di alcuni tipi di missione. In particolare sono state consi-
derati trasferimenti da orbite LEO ad orbite GEO, valutando sia il caso di
singolo innalzamento orbitale verso l’orbita GEO, che quello di riutilizzo del
veicolo per una nuova missione, e quindi il suo ritrasferimento verso l’orbita
LEO di partenza.
Infine sono stati confrontati i risultati ottenuti con altri reperiti in letteratura,
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fdeg valore della degradazione del pannello solare
fps frazione di massa della struttura primaria e dell’adattatore per il carico
utile
frp frazione di massa dello scudo termico
fsh frazione del tempo di trasferimento trascorso in ombra
fss frazione di massa della struttura secondaria e del termine di contin-
genza in funzione della massa a secco
fthc frazione di massa del sistema di controllo termico
g0 accelerazione di gravita` terrestre al livello del mare
hGEO quota dell’orbita di arrivo
hLEO quota dell’orbita di partenza
j densita` di corrente
t tempo necessario al compimento della missione
tt tempo effettivo di spinta
α potenza specifica per unita` di massa dei pannelli solari
αA potenza specifica per unita` di superficie dei pannelli solari
αppu potenza specifica della PPU
IV
αrad potenza specifica dei radiatori
αt potenza specifica del sistema di propulsione
Asa superficie dei pannelli solari
αA potenza specifica per unita` di superficie dei pannelli solari
Eion energia di prima ionizzazione
Madcs massa del sistema di determinazione e controllo d’assetto
Mavio massa dei sistemi avionici
Mcont massa di contingenza
Mp massa del propellente
Mpl massa del carico utile
Mps massa dei componenti principali del veicolo
Mpwr massa del sistema di potenza relativo a sistemi diversi dal propulsivo
Mrp massa dello scudo antiradiazioni
Msa massa dei pannelli solari
Msep massa del sistema di propulsione elettrica
Mss massa delle strutture secondarie
Mtf massa del sistema di stoccaggio ed alimentazione del propellente
Mthc massa del sistema di controllo termico
M0 massa totale iniziale del veicolo
PBOL potenza necessaria ad inizio missione
PEOL potenza necessaria a fine missione
Pe potenza richiesta in fase di eclisse
Pi potenza richiesta in fase di illuminazione
V
Psa potenza prodotta dai pannelli solari
T spinta
Te durata del periodo di eclisse
Ti durata del periodo di illuminazione
Veff velocita` efficace di scarico
Vf velocita` del veicolo sull’orbita finale
V0 velocita` del veicolo sull’orbita iniziale
Wsp potenza specifica
∆i inclinazione relativa tra le orbite iniziale e finale




1.1 Le missioni spaziali
L’esplorazione spaziale ha rappresentato per millenni un sogno per l’uomo,
prima di diventare una realta`.
Gia` nel secondo secolo A.C. lo scrittore greco Luciano narrava un immagi-
nario viaggio sulla Luna, cos`ı come lo scrittore e filosofo francese V oltaire
nel 1752 in Micromegas raccontava di viaggi compiuti da certi abitanti di
Sirio e Saturno e l’autore francese Jules V erne nel 1865 descriveva viaggi
spaziali nel libro Dalla Terra alla Luna. Il ventesimo secolo ha continuato a
vedere immutata questa passione per l’esplorazione dello Spazio attraverso
le pagine de La Guerra dei Mondi e de I Primi Uomini sulla Luna (1898
e 1901 rispettivamente) di H.G. Wells. Ancora oggi questo tipo di fantasie
viene alimentato da cinema e romanzi.
Anche gli albori della propulsione hanno radici antiche, intorno all’anno Mille,
quando i primi rudimentali razzi usavano polvere da sparo come propellente
e venivano usati in Cina per respingere gli attacchi delle tribu` Mongole.
In un’epoca piu` recente e` a nomi come R. Goddard e K. Tsiolkovsky che
si deve un forte impulso nello sviluppo delle tecnologie propulsive. A dare
grande impulso e motivazione in tal senso contribu`ı in maniera decisiva la
Seconda Guerra Mondiale, soprattutto nello sviluppo di razzi sub-orbitali
per scopi ovviamente militari.
Ma nell’immaginario comune sono imprese come quella di Yuri Gagarin, che
nel 1961 fu il primo uomo nello spazio, o il primo passo sulla Luna, nel 1969,
1
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ad affascinare e a rimanere impresse. Sono tuttavia ormai lontani gli anni in
cui stati Uniti e Russia si contendevano il primato nello Spazio, dando cos`ı un
grande impulso allo sviluppo di tecnologie sempre piu` moderne e sofisticate.
Attualmente la situazione appare radicalmente mutata. Ferma restando, in-
fatti, l’importanza fondamentale delle missioni scientifiche e di qualificazione
tecnologica, il venire meno degli stimoli che per anni avevano alimentato la
conquista dello spazio, unitamente all’avvento di uno sviluppo tecnologico
tale da aprire nuove possibilita` ed esigenze, ha contribuito alla nascita di
una nuova categoria di missioni spaziali: le missioni commerciali. Classici
esempi di missioni commerciali sono i satelliti per telecomunicazione in orbi-
ta geostazionaria (GEO) o le costellazioni in orbita bassa (LEO) ma anche
satelliti con scopi prettamente scientifici.
Lo scopo principale di questo tipo di missioni e` fornire un servizio che permet-
ta di ricavare introiti superiori alle spese affrontate per realizzare la missione
stessa cos`ı da realizzarne un guadagno. Appare dunque ben giustificata la
tendenza attuale di ottimizzare il rapporto prestazioni/costo in modo tale da
aumentare la competitivita` commerciale delle missioni.
La riduzione del costo di una missione passa quasi sempre attraverso la
riduzione del peso non produttivo del satellite; e` in quest’ambito che la
propulsione elettrica, con i suoi ridotti consumi di propellente, va ad inserirsi.
1.2 Scopo del lavoro
Gli scopi principali del presente lavoro sono:
• sviluppare un modello per la valutazione delle masse componenti un vei-
colo spaziale per l’innalzamento orbitale, utilizzante propulsori elettrici
per generare la spinta e pannelli fotovoltaici per generare la potenza
necessaria;
• valutare le prestazioni ottenibili in termini di frazioni di carico utile
trasferibile su un’orbita geostazionaria e le potenze richieste per tale
trasferimento, confrontando i risultati ottenuti utilizzando sia propul-
sori ad effetto Hall che a Ioni;
• valutare le prestazioni ottenibili in termini di frazioni di carico utile
trasferibile su un’orbita geostazionaria e le potenze richieste per tale
2
1 – Introduzione
trasferimento qualora la missione preveda il riutilizzo del veicolo spa-
ziale, e pertanto il suo ritorno sull’orbita di partenza; anche in questo
caso vengono confrontati i risultati ottenuti utilizzando sia propulsori
ad effetto Hall che a Ioni.
1.3 Organizzazione del lavoro
Nel presente capitolo sono state illustrate le motivazioni che hanno portato
ad affrontare questo studio e gli scopi che tale studio si prefigge.
Nel Capitolo 2 sono mostrati i modelli adottati per il dimensionamento di al-
cuni dei sistemi del veicolo, quali quello di generazione della potenza e quello
di propulsione elettrica.
Il Capitolo 3 fornisce una breve panoramica delle tecnologie presenti su un
veicolo spaziale atte alla generazione di potenza per il funzionamento dello
stesso. Particolare attenzione e` stata riposta per i pannelli fotovoltaici.
Nel Capitolo 4 vengono descritti gli aspetti fondamentali della propulsione
elettrostatica. In particolare sono messe in evidenza le caratteristiche salienti
di propulsori a Ioni e ad effetto Hall, che saranno oggetto dello studio ana-
lizzato in seguito.
Nel Capitolo 5 viene descritto il modello di analisi utilizzato unitamente ai
risultati ottenuti dall’applicazione alle varie configurazioni.
Nel Capitolo 6 e` stato effettuato un confronto con alcune simulazioni di tra-
sferimento LEO-GEO reperite in letteratura.
Nell’Appendice sono infine riportati i modelli matematici a cui si e` fatto rife-







Nel presente Capitolo sono illustrati i criteri e le modalita` con cui e` stato
eseguito il dimensionamento dei principali sistemi componenti il veicolo.
Per quanto riguarda il dimensionamento dei sistemi di determinazione e
controllo d’assetto, di propulsione, di comunicazione, comando e gestione
dati si e` fatto riferimento a [2], mentre di seguito e` mostrato il modello con
cui e` stato dimensionato il sistema di generazione della potenza.
2.2 Il sistema di potenza
Il sistema di potenza ha il compito di generare, immagazzinare e distribuire
la potenza elettrica necessaria al funzionamento dei sistemi presenti a bordo
del veicolo (vedi Figura 2.1).
Ognuno di questi compiti e` svolto da un determinato componente:
• Pannelli solari (sorgente primaria di potenza);
• Batterie (sorgente secondaria di potenza);
• Sottosistema di gestione e distribuzione della potenza, Power Manage-
ment And Distribution system (PMAD).
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Figura 2.1: Funzioni svolte dal sottosistema di potenza
2.2.1 Dimensionamento dei pannelli solari
Nel dimensionamento dei pannelli fotovoltaici, due sono i requisiti fondamen-
tali: il tempo necessario allo svolgimento della missione e la potenza media
richiesta per il suo svolgimento. Il dimensionamento viene effettuato in modo
che il sistema sia in grado di fornire la potenza necessaria nella fase finale
della missione, detta EOL (End Of Life), dopo cioe` che il sistema e` andato
incontro al fenomeno della degradazione dei pannelli. Questo comporta un
sovradimensionamento dei pannelli nella fase iniziale, detta BOL (Begin Of
Life) [3].
Per determinare la superficie richiesta ai pannelli solari, si deve innanzi tutto
determinare il valore della potenza che il pannello deve fornire nelle fasi di
illuminazione per garantire il funzionamento dei sistemi a bordo del veicolo.











• Pe e Pi rappresentano i valori di potenza richiesti dal sistema nelle fasi
di eclisse ed illuminazione, rispettivamente;
• Te e Ti rappresentano la durata dei periodi di eclisse ed illuminazione;
• Xe e Xi rappresentano i valori delle efficienze di trasferimento della
potenza dai pannelli solari ai singoli carichi, attraverso le batterie; i
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valori delle efficienze dipendono dal tipo di regolazione della potenza:
per il caso di trasferimento diretto di energia si puo` assumere Xe = 0.60
e Xi = 0.85.
Il valore che ci interessa e` ovviamente quello massimo, che si ha in corri-
spondenza del massimo valore del rapporto Te/Ti, cioe` quando il veicolo e`
posizionato sull’orbita LEO di partenza. Il valore massimo di Te si ha quando










e` il periodo orbitale, con ROR raggio dell’orbita e
δ = arcsin( RT
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dove α e αA rappresentano rispettivamente le potenze specifiche per unita` di
massa e di superficie, mentre fdeg e` il valore della degradazione del pannello
esprimibile come [4]:





dove t e` il tempo necessario al trasferimento, espresso in giorni [5].
2.2.2 Dimensionamento delle batterie
Le batterie costituiscono la sorgente di potenza secondaria a bordo del veico-
lo spaziale, trasformando ed immagazzinando sotto forma di energia chimica
una parte dell’energia elettrica prodotta dai pannelli solari durante i perio-
di d’illuminazione, per poi rilasciarla in quelli d’eclissi. Questo processo di
carica-scarica puo` ripetersi migliaia di volte, in funzione del tipo di missione
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richiesta al satellite, ed e` fortemente influenzato dai parametri orbitali in
special modo dalla quota.
In orbita geostazionaria infatti un satellite incontra due periodi all’anno, di
circa 45 giorni ciascuno1, in cui e` soggetto a fasi d’eclisse della durata massi-
ma di 1.2 ore. D’altra parte in una LEO la fase d’eclisse puo` rappresentare,
ad ogni rivoluzione, il 40% circa del periodo orbitale, richiedendo cos`ı 5000-
6000 cicli di carica-scarica della batteria.
Dal numero di cicli richiesti dipende la profondita` di scarica (Deep Of Di-
scharge, DOD) a cui puo` essere assoggettata la batteria e quindi la sua
capacita`. Per i due tipi di celle analizzati, Nichel-Idrogeno e Ioni di Litio,
sono stati fissati dei valori di DOD pari al 70 e 75% rispettivamente. Questa
scelta e` molto cautelativa, soprattutto per tempi di trasferimento inferiori
ai 200 giorni, garantendo per entrambi i tipi un numero di cicli superiore a
3000, tuttavia l’incremento di 5-10 punti percentuali del DOD non influenza
in modo determinante il dimensionamento delle batterie, inoltre dato il mo-
desto impatto ponderale di queste sul totale del veicolo l’approssimazione e`
sembrata piu` che accettabile.
Nella Tabella 2.1 sono riportate le principali caratteristiche, inerenti al di-
mensionamento delle batterie, di ciascuno dei due tipi di cella.
Caratteristica NiH2 Li-ioni
Voltaggio massimo [V] 1.5 4.1
Voltaggio medio [V] 1.25 3.6
Efficienza energetica 80% 90%
Rendimento di carica ηc 90% 90%
Rendimento di scarica ηsc 90% 90%
Capacita` [ A hr] 2-350 2-100
Densita` energetica [Whr/kg] 25-60 80-160
Tabella 2.1: Caratteristiche delle celle per i tipi di batteria analizzati
Definito il tipo di cella, occorre stabilire il minimo voltaggio VDB del bus
del sistema durante la scarica della batteria. Questo e` stato stabilito pari
al 75% del valore che esso assume in fase d’illuminazione [6]. Il numero di
celle componenti la batteria e` quindi determinato ipotizzando l’assenza di
1Centrati negli equinozi di primavera ed autunno
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una di queste, che viene bypassata mediante un diodo, secondo la seguente
relazione:
VDB = (Ncell − 1)Vcell − VDD (2.6)
dove Ncell e Vcell sono rispettivamente il numero di celle e il voltaggio di cia-
scuna, mentre VDD e` il salto di Volts ai capi del diodo.
Per quanto riguarda la capacita` richiesta, questa e` stata valutata nella condi-
zione di massima eclisse in orbita geostazionaria (Te = 1.2 ore circa) come:
Cr =
Te Pe (1 +m)
DOD ηscN
(2.7)
dove m e` un coefficiente di margine pari al 10%, Pe e` stata valutata nel
paragrafo precedente ed N e` il numero di batterie (solitamente almeno 2
per motivi di ridondanza, ma che puo` essere considerato unitario per la
semplice valutazione della capacita`). Il valore in Ahr cos`ı ottenuto consente
di valutare il peso delle batterie, interpolando i valori ottenibili da alcuni
costruttori ed implementati nel modello.
L’ultimo dato di cui si e` tenuto conto, riguardante le batterie, e` la massima








dove Xi e` l’efficienza di trasferimento precedentemente valutata. La condi-
zione dimensionante per la precedente (2.8) si ha chiaramente nell’orbita
LEO di inizio missione.
8
2 – Dimensionamento dei sistemi principali del veicolo
2.2.3 Dimensionamento del sistema PMAD
Il parametro fondamentale per il dimensionamento del sistema PMAD e` il
voltaggio del bus primario del sistema di potenza.
La soluzione tipicamente adottata e` quella di un bus a 28 V su satelliti a
carattere scientifico, valore che sale a 50, 70 e 100 V per i grandi satelliti per
telecomunicazione, attualmente richiedenti potenze dell’ordine dei 10 kW ed
oltre.
E` infatti ben noto che valori di voltaggio piu` elevati consentono di ridurre
la corrente e conseguentemente le perdite di potenza. Inoltre, riducendo le
correnti in gioco si possono usare conduttori piu` piccoli e quindi piu` leggeri.2
Per il veicolo per trasferimento orbitale con propulsione elettrica oggetto di
questo studio e` stato pertanto ipotizzato l’utilizzo di un bus a 120 V analo-
gamente a quanto gia` utilizzato a bordo della stazione spaziale internazionale
(ISS). Cio` ha permesso di valutare approssimativamente la massa del siste-
ma scalando quella degli analoghi componenti della ISS, stimando un peso
specifico complessivo pari a 5.6 Kg/kW.
2Secondo quanto riportato da Kerslake del Glenn Research Center della NASA, con
riferimento ad un sistema di potenza con bus di 120 V, il corrispettivo a 50 V risulta il




Sistema di generazione di potenza
3.1 Introduzione
La disponibilita` di energia rappresenta da sempre uno dei fattori maggior-
mente limitanti nella progettazione di veicoli spaziali. La funzione del siste-
ma di generazione di potenza e` quella di produrre ed immagazzinare potenza
elettrica ad uso degli altri sottosistemi del veicolo spaziale, pertanto la sua
progettazione inevitabilmente condiziona i suddetti.
Le sorgenti di potenza tipicamente utilizzate sono (vedi anche Tabella 3.1)
[8]:
• Pannelli Fotovoltaici, in cui particolari semiconduttori catturano la
radiazione luminosa prodotta dal Sole e la trasformano direttamente in
energia elettrica;
• Celle a Combustibile, in cui l’energia elettrica e` prodotta tramite
una reazione di ossidazione; la piu` usata nelle applicazioni spaziali
e` quella Idrogeno-Ossigeno. Il problema delle celle a combustibile e`
che devono trasportare il reagente, per cui maggiore e` la durata della
missione, maggiori saranno le dimensioni dei serbatoi;
• Generatori a Radioisotopi, che producono energia elettrica sfrut-
tando il decadimento di isotopi radioattivi;
• Reattori Nucleari, che trasformano energia termica nucleare in ener-
gia elettrica;
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• Generatori termoelettrici, che trasformano il calore in potenza elet-
trica.
Figura 3.1: Regioni d’impiego delle varie sorgenti di potenza
Di seguito sono stati presi in considerazione ed analizzati nel dettaglio
la struttura e le caratteristiche dei soli pannelli fotovoltaici, che nel presente
studio rappresentano la sorgente primaria di generazione della potenza.
La tecnologia dei pannelli fotovoltaici e` stata infatti ampiamente sperimen-
tata negli ultimi anni ed e` possibile fare riferimento a centinaia di missioni
spaziali che ne hanno fatto uso. L’utilizzo dei pannelli solari comporta una
buona flessibilita` del sistema oltre che uno scarso impatto ambientale. La
grande varieta` di tipi e geometrie di pannelli solari permette infatti di soddi-
sfare i requisiti di missioni molto diverse tra loro generando potenza in modo
pulito.
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Parametri di Fotovoltaico Radioisotopi Reattore Cella a
disegno dell’EPS Solare Nucleare Combustibile
Intervallo di poten-
za (kW)
0.2-300 0.2-10 5-300 0.2-50
Potenza Specifica
(W/kg)
25-200 5-20 2-40 275
Costo specifico
(S/W)





Bassa-Media Molto Alta Molto Alta Alta
-Impatti Bassa Molto Alta Molto Alta Media




Alta Bassa Bassa Bassa
in Orbita Bassa
Degradazione Media Alta Alta Alta
nella vita
Necessita` di Si No No No
Immagazzinamento
durante le Eclissi
Sensibilita` Media Nessuna Nessuna Nessuna
all’Angolo di Sole
Ostruzione della Alta Bassa Media Nessuna
Vista del Satellite












Tabella 3.1: Confronto tra le sorgenti di potenza piu` comuni
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3.2 Pannelli fotovoltaici
I pannelli fotovoltaici rappresentano il metodo piu` comune per generare po-
tenza a bordo di un veicolo spaziale.
Il primo pannello solare a volare nello spazio e` stato lanciato il 17 Marzo
1958, montato sulla navicella spaziale americana Vanguard I ; il sistema era
formato da 6 pannelli applicati direttamente sul corpo del satellite e costi-
tuiti da celle in silicio. Aveva un’ efficienza all’incirca del 10% e produceva
complessivamente meno di un Watt.
In un lasso di tempo di quattro decadi i pannelli solari sono passati dal pro-
durre 1 W di potenza elettrica a sistemi che arrivano anche a 75 kW come
il pannello solare alfa della stazione spaziale internazionale (ISS).
La Figura 3.2 mostra l’andamento nel tempo della potenza prodotta da
satelliti geostazionari (GEO).
Figura 3.2: Evoluzione della potenza disponibile per i satelliti GEO nel tempo
I punti di forza dell’utilizzo di pannelli fotovoltaici per la produzione di
13
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energia elettrica sono sostanzialmente individuabili nella flessibilita` che ca-
ratterizza il sistema e nel suo scarso impatto sull’ambiente. La grande varieta`
di tipi e geometrie di pannelli solari permette infatti di soddisfare i requisiti
di missioni molto diverse tra loro, mentre l’essere un mezzo pulito di produ-
zione di energia fa s`ı che questa soluzione sia naturalmente accettata come
la migliore per impieghi in orbite vicine alla Terra [9].
3.2.1 La cella fotovoltaica
I sistemi fotovoltaici sono dei dispositivi capaci di trasformare l’energia so-
lare in energia elettrica. Il principio di funzionamento si basa sull’ effetto
fotovoltaico, ovvero il fenomeno attraverso il quale si genera una tensione
elettrica ai capi di un materiale semiconduttore, opportunamente drogato,
quando questo viene investito dalla radiazione solare.
Sebbene l’effetto fotovoltaico sia stato scoperto gia` nel 1839, le prime appli-
cazioni pratiche si ebbero solo negli anni cinquanta, quando le celle fotovol-
taiche vennero montate sui primi satelliti, messi in orbita in quel periodo.
La prima cella prodotta per uso spaziale era a base di silicio ed aveva un
efficienza del 10% all’inizio della vita (BOL).
Una cella solare e` costituita da una giunzione p-n. Al suo interno avviene
un processo di diffusione degli elettroni dalla regione ad alta concentrazione
(il lato n della giunzione) verso la regione a bassa concentrazione (il lato p
della giunzione): una volta attraversata la giunzione p-n, essi si ricombinano
con le lacune del lato p. Questa diffusione di portatori di carica non avviene
indefinitamente nel tempo a causa del campo elettrico che si instaura per lo
sbilanciamento di carica che questa stessa diffusione crea da entrambi i lati
della giunzione. Gli elettroni provenienti dagli atomi di drogante nel lato
n della giunzione diffondono nel lato p lasciando dietro di se´ nuclei carichi
positivamente, lasciando cioe` un eccesso di carica positiva sul lato n della
giunzione; contemporaneamente, questi elettroni occupano le lacune sul lato
p creando un eccesso di carica negativa. Il campo cos`ı prodotto si oppone
all’ulteriore diffusione di portatori di carica attraverso la giunzione: questa
zona della giunzione, dove non vi sono portatori di carica mobili, e` chiamata
regione di svuotamento.
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Quando un fotone colpisce la giunzione, puo` attraversare indisturbato il ma-
teriale, oppure venire assorbito.
Nel primo caso, l’energia del fotone e` inferiore al gap del silicio, mentre nel
secondo caso esso puo` cedere la propria energia a un elettrone del retico-
lo cristallino. Generalmente, tale elettrone si trova nella banda di valenza,
fermamente legato in modo covalente agli atomi vicini e percio` incapace di
allontanarsene. L’energia cedutagli dal fotone lo eccita portandolo nella ban-
da di conduzione dove e` libero di muoversi all’interno del semiconduttore. Il
legame covalente da dove proveniva l’elettrone, ora possiede una lacuna, per-
mettendo cos`ı agli elettroni dei legami vicini di occuparla, lasciando una buca
dietro di se´: la lacuna puo` cos`ı muoversi a sua volta all’interno del semicon-
duttore. In questo modo, l’assorbimento di un fotone genera quelle che sono
chiamate coppie elettrone-lacuna. Come gia` detto, occorre solo che il fotone
possieda un’energia superiore al gap del materiale affinche´ possa promuovere
un elettrone dalla banda di valenza a quella di conduzione; la radiazione
proveniente dal Sole e` costituita per la maggior parte da fotoni con energie
molto elevate e l’energia in eccesso viene convertita in calore piuttosto che
in corrente utilizzabile.
Figura 3.3: La cella fotovoltaica
Una volta che la coppia elettrone-lacuna e` stata generata dall’assorbimen-
to di un fotone, sia l’elettrone che la lacuna sono entrambi liberi di muoversi
in maniera indipendente all’interno del reticolo del materiale. Il campo elet-
trico nella giunzione portera` i primi nel lato n e le seconde nel lato p. Contatti
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ohmici vengono applicati a entrambi i lati p ed n della cella e connessi ad un
carico esterno: gli elettroni creati nel lato n, o raccolti dalla giunzione e spin-
ti nel lato n, possono cos`ı raggiungere il carico ed alimentarlo, proseguendo
quindi fino a raggiungere il contatto applicato al lato p della cella.
La Figura 3.4 mostra il grafico (voltaggio-corrente, Potenza) tipico di una
cella al Silicio.
Figura 3.4: Tipico grafico I,P-V di una cella al Silicio
Una cella al Silicio ha una densita` di corrente prodotta elevata, circa
30 mA/cm2 ed un voltaggio limitato, intorno ai 0.45 V quello di massima
potenza e 0.55 V quello a circuito aperto, ma il problema principale della
cella al Si e` l’efficienza molto bassa con un massimo teorico, come in Tabella
3.2, circa del 20%. Questo modello di cella e` consigliabile in missioni a basso
costo, che non richiedono potenze elevate o in cui la dimensione del pannello
non e` un parametro critico.
Il secondo tipo di cella utilizzato per applicazioni spaziali e` quella all’Ar-
senuro di Gallio (GaAs). Questa e` la cella mono-giunzione e mono-materiale
che ha l’efficienza teorica piu` alta, intorno al 24%. Pero` e` una cella molto piu`
costosa di quella al Si, costa circa il triplo per Watt prodotto. Miglioramento
16
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-laboratorio 20.8% 21.8% 19.9% 30.0%





1MeV elettroni 10 anni 33 anni 155 anni 33 anni
1MeV protoni 4 anni 4 anni 89 anni 4 anni
Tabella 3.2: Confronto tra alcuni tipi di cella fotovoltaica
di questa cella e` la cella a giunzione doppia. Due giunzioni p-n, di Fosfu-
ro di Indio (InP2 ) quella superiore, di GaAs quella inferiore, sono collegate
tramite un materiale trasparente. Le celle in InP2 hanno un’efficienza lieve-
mente minore di quelle in GaAs, 18% contro il 18.5%, lasciano quindi passare
una parte della radiazione solare, che viene raccolta dallo strato inferiore di
GaAs. L’efficienza complessiva aumenta arrivando circa al 22%. Un ulteriore
miglioramento e` la cella a giunzione tripla. In questa cella, rispetto a quella
a doppia giunzione, si aggiunge uno strato piu` interno di Ge, ottenendo tre
strati che raccolgono ognuno una diversa lunghezza d’onda della radiazione
solare. Lo strato superiore raccoglie la luce Blu, lo strato intermedio quella
Verde ed infine lo strato inferiore la radiazione luminosa Rossa. L’efficienza
della cella risulta migliorata, per una cella semplice si raggiunge 25% a livello
di produzione; esistono anche celle di stato piu` avanzato, sempre a giunzione
tripla, che raggiungono rendimenti superiori al 28%. Il livello di densita` di
corrente di massima potenza prodotta da questo tipo di cella risulta essere
intorno ai 15 mA/cm2 ed il voltaggio, sempre di massima potenza, circa 2.3
V, che rappresenta un aumento considerevole rispetto alle celle al Si [10].
Un parametro importante per condurre la scelta della cella e` sicuramente,
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oltre l’efficienza BOL, la degradazione che il pannello subisce nel corso del-
la missione dovuta a radiazioni, ad impatti con micro-meteoriti o con altre
sostanze, come quelle che fuoriescono da un propulsore per il controllo d’as-
setto, dall’outgassing dei materiali e dai cicli termici cui e` sottoposta la cella.
In generale per una cella al silicio in orbita LEO si ha una degradazione per
anno pari al 3.75%, di cui piu` del 2.5% dipende dalla radiazione, per una
cella all’Arsenuro di Gallio il 2.75%, di cui la radiazione causa l’1.5%. Per
celle multigiunzione si arriva allo 0.5% all’anno. Ancora in Figura 3.2 sono
riportate le efficienze e la sensibilita` alla degradazione da radiazione [11].
Oltre alla degradazione da radiazione abbiamo anche una degradazione dovu-
ta all’assemblaggio di piu` celle in un pannello. Una prima causa e` dovuta al
fatto che le celle sono poste su strutture di alluminio a nido d’ape e connesse
tra di loro; altra degradazione e` dovuta all’ombreggiamento di alcune celle
causato da appendici del satellite ed alla temperatura del pannello che puo`
arrivare fino ad oltre 67 ◦C in orbita LEO, quando la temperatura a cui
sono fornite le efficienze delle celle e` normalmente 28 ◦C; in Figura 3.3, sono




Disegno ed Assemblaggio 0.85 0.77-0.90
Temperatura del pannello 0.85 0.80-0.98
Ombreggiamento delle celle 1.00 0.80-1.00
Degradazione inerente Id 0.77 0.49-0.88
Tabella 3.3: Elementi della degradazione inerente del pannello solare
3.2.2 Le tecnologie disponibili
Le piattaforme strutturali possono essere classificate come rigide, flessibili e
a concentrazione ed i pannelli possono essere configurati come estensibili o
non-estensibili.
La maggior parte dei pannelli estensibili che ha volato fino ad oggi impiega
una struttura rigida a nido d’ape interconnessa con cerniere a molla che si
attacca direttamente al satellite. L’intelaiatura era inizialmente composta di
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alluminio e l’evoluzione, oltre che tecnica, si e` concentrata in modo partico-
lare sui materiali. Dipendentemente dalla missione, l’ossatura a nido d’ape
puo` costituire una parte rilevante del peso complessivo dei pannelli. Per casi
in cui la leggerezza e` un requisito primario questo tipo di soluzione e` sosti-
tuita da quella detta tensioned flexible blanket. Questa e` un’alternativa
piu` leggera e che consente differenti possibilita` per cio` che riguarda lo stivag-
gio dei pannelli in fase di lancio. Esempi di questa soluzione sono dati dai
pannelli del telescopio spaziale Hubble che utilizzano la cosiddetta tecnologia
roll − up e da quelli della stazione internazionale (ISS).
Il maggior problema rilevato per questo tipo di tecnologia e` la sua alta sen-
sibilita` agli sbalzi di temperatura. Una soluzione che si sta considerando per
il futuro e` quella di pannelli che concentrino luce solare su aree piu` piccole in
modo da ottenere sostanziali riduzioni nella massa e nei costi. Al momento
lo sviluppo di questa tecnologia ha incontrato una grande difficolta` nel fatto
che i requisiti di puntamento verso il sole posti da questo tipo di pannelli
sono troppo stringenti.
Molte delle applicazioni commerciali proposte ad oggi consistono di satelliti
geostazionari (GEO) ad alta potenza. Recenti proiezioni fatte dalle maggiori
industrie produttrici di satelliti GEO indicano che le richieste di potenza sa-
liranno dagli attuali 10 kW a 30 kW nella prossima decade. Venire incontro
a questa domanda richiedera` lo sviluppo di nuove tecnologie piu` efficienti. I
pannelli solari ad alto rapporto di concentrazione (HCR) sembrano essere i
migliori candidati per le applicazioni di domani [12].
3.3 I modelli per la generazione della potenza
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dove α e αA rappresentano le potenze specifiche per unita` di massa e di super-
ficie rispettivamente, mentre fdeg e` il valore della degradazione del pannello
esprimibile come [4]:





dove t e` il tempo necessario al trasferimento, espresso in giorni.
Nella Tabella 3.4 sono elencati alcuni tipi di cella solare tipicamente utilizzati,
insieme ad alcuni valori caratteristici, quali l’efficienza, la potenza specifica
α e la potenza specifica per unita` di superficie αA.
Solar Cell Technology Efficiency α(W/kg) αA(W/m
2)
3-mil High-Efficiency Si 17.0 143 574
InGaP/GaAs-on-Ge 2J 23.5 245 288
InGaP/GaAs/Ge-on-Ge 3J 26.0 275 323
Tabella 3.4: Caratteristiche di alcuni tipi di pannelli solari
Da quanto detto in precedenza e` possibile eseguire alcune stime delle
dimensioni e delle masse che possono assumere i pannelli fotovoltaici. A
titolo di esempio nelle Tabelle 3.5-3.6 sono riportati i valori di tali stime,
relativi al caso di un veicolo spaziale avente massa iniziale M0 = 3000 kg ed
a valori del tempo di trasferimento t di 90, 180, 270 e 360 giorni. Sono state
prese in considerazione delle celle a doppia giunzione InGaP/GaAs-on-Ge
2J ed entrambi i tipi di propulsione adottati nel presente studio, quella ad
effetto Hall e quella a Ioni. I valori trovati sono relativi agli intervalli di
impulso specifico Is analizzati, Is=[ 1500, 4000 ] per i propulsori ad effetto
Hall, Is=[ 2000, 8000 ] per i propulsori a Ioni.
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Tabella 3.5: Stima della Massa e della superficie di un pannello con celle 2J
(propulsore ad effetto Hall)





Tabella 3.6: Stima della Massa e della superficie di un pannello con celle 2J
(propulsore a Ioni)
Dalle due tabelle precedenti e` possibile osservare come valori bassi del
tempo di trasferimento t e valori elevati dell’impulso specifico Is richiedano






Con il termine propulsione elettrica si indica un’ampia gamma di dispositi-
vi che sfruttano differenti tecnologie al fine di trasformare l’energia elettrica
fornita da un sistema di alimentazione, nell’energia cinetica di un flusso di
massa ad alta velocita` di scarico, cos`ı da soddisfare i requisiti di missione
con la minore quantita` possibile di propellente.
I propulsori elettrici possono essere suddivisi in tre categorie, a seconda del
processo accelerativo utilizzato per ottenere la spinta ed a seconda della
modalita` con cui e` fornita l’energia necessaria per tale processo :
• propulsori elettrotermici: il gas propellente viene prima riscalda-
to elettricamente mediante opportuni elementi dissipativi (resistenze o
archi elettrici) e poi espanso ed accelerato in un ugello;
• propulsori elettrostatici: il propellente, costituito da un gas alta-
mente ionizzato, viene accelerato dall’applicazione di campi elettrici;
• propulsori elettromagnetici: il propellente ionizzato viene accele-
rato dalle forze elettromagnetiche di interazione tra le correnti elet-
triche che lo percorrono e i campi magnetici applicati dall’esterno o
autoindotti dal moto stesso delle particelle.
Poiche´ un satellite con propulsione a razzo ottiene la sua accelerazione dall’ener-
gia immagazzinata dalla massa di propellente, la sua equazione di moto deriva
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direttamente dalla conservazione della quantita` di moto del satellite:
m v˙ = m˙ Ve (4.1)
dove con m si e` indicata la massa del veicolo, con v˙ l’accelerazione, con Ve
la velocita` del getto rispetto al veicolo ed infine con m˙ la variazione della
massa rispetto al tempo causata dall’espulsione del propellente. Il termine
m˙ Ve rappresenta la spinta T prodotta dal propulsore e puo` essere assunta
come una forza esterna applicata al sistema. L’integrale di tale quantita` nel
tempo e` detto impulso totale I mentre il suo rapporto con la portata in peso








dove g0 rappresenta l’accelerazione di gravita` terrestre al livello del mare.
L’impulso specifico e` una fattore di merito per la propulsione a razzo. Con
esso si misura l’efficienza con cui il propulsore utilizza il propellente e risulta
essere nel caso dei motori elettrici da 2 a 100 volte superiore rispetto a quelli
chimici. L’impulso specifico e` misurato in secondi, ed assume lo stesso valore





Isp [s] T [N] W/F
[kW/N]
Monopropellenti gasdinamico chimica 230 0.5-100 -
Bipropellenti gasdinamico chimica 310 0.5-1000 -
Resistogetti gasdinamico elettrica 300 0.4 5
Arcogetti gasdinamico elettrica 420 0.16 10-15
Effetto Hall elettromagnetico elettrica 1600 0.086 30
MPD elettromagnetico elettrica 2000 100 35
Elettrostatici elettrostatico elettrica 3100 0.092 25-30
Tabella 4.1: Confronto tra le prestazioni tipiche di alcuni sistemi di propulsione
Come si puo` notare dalla Tabella 4.1, i propulsori elettrici vantano valori
di impulso specifico decisamente maggiore rispetto a quelli dei propulsori
chimici. Infatti, considerando nuovamente l’equazione della conservazione
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della quantita` di moto si ha:




dove m0 e mf rappresentano la massa iniziale e finale del veicolo rispettiva-
mente. La (4.3) e` nota come equazione di Tsiolkovsky e puo` essere esplicitata




E` facile osservare come un aumento della velocita` di scarico comporti una di-
minuzione della frazione di propellente necessaria. Generalmente le manovre
spaziali vengono definite in termini del ∆v necessario alla loro realizzazione;
pertanto, a parita` di massa iniziale, un propulsore che impiega una minor
quantita` di propellente per effettuare una manovra, permette al sistema di
prolungare la sua vita operativa o, equivalentemente, di minimizzare la sua
massa iniziale.
L’elevato valore dell’ impulso specifico dei motori elettrici non e` tuttavia pri-
vo di risvolti negativi: per questo tipo di propulsori infatti si ottengono dei
valori di spinte disponibili molto limitati . Questo e` causato dalla separa-
zione esistente tra propulsore e sistema di generazione di potenza. Mentre
infatti in un propulsore chimico l’ energia per accelerare il flusso viene fornita
dalla reazione tra un combustibile ed un ossidante che ha luogo all’interno
del motore stesso, nel caso elettrico sono necessari dei sottosistemi di gene-
razione e conversione dell’energia, solitamente accompagnati da un aumento
ponderale considerevole e caratterizzati da bassi valori di potenza disponi-
bile. Pertanto, un altro parametro fondamentale nella caratterizzazione dei
motori elettrici e` la potenza specifica Wsp , cioe` la potenza necessaria ad





Nota la potenza massima disponibile a bordo del satellite, sono immediata-
mente calcolabili i valori massimi della spinta e la classe di missioni in cui
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il propulsore puo` operare. Queste limitazioni comportano tempi di funzio-
namento del motore prolungati per ottenere lo stesso incremento di velocita`
raggiungibile mediante la propulsione chimica e di conseguenza maggiori per-
dite gravitazionali che talora possono risultare inaccettabili.
La necessita` di aggiungere la massa del sistema di generazione e conversione
dell’energia comporta l’esistenza di un valore ottimale per l’impulso specifico
che varia con il tipo di missione. La massa del sottosistema di generazione








dove α e` la potenza specifica del sistema di potenza e ηT e` l’ efficienza
di conversione della potenza in ingresso in potenza di spinta. La potenza






ma +mppu +mt +mrad
(4.7)
dove:
• PBOL e` il valore della potenza all’inizio della missione;
• mpwr e` la massa dei componenti dal sistema di potenza;
• ma e` la massa dei pannelli solari;
• mppu e` la massa della PPU;
• mt e` la massa dei propulsori;
• mrad e` la massa dei radiatori.
La potenza specifica puo` anche essere espressa in funzione delle potenze
specifiche dei componenti:








• αa e` la potenza specifica dei pannelli solari, i cui valori dipendono dal
tipo di tecnologia usata (vedi Tabella 4.2);
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Tipo pannello αa
[W/kg]]
Rigido piano 3-J 79
SLA rigido 3-J 183-220
SLA flessibile 330
SLA flessibile M-J 500
Tabella 4.2: Caratteristiche di alcuni pannelli solari utilizzanti celle multigiun-
zione
• αppu e` la potenza specifica della PPU, i cui valori possono essere reperiti
dalle documentazioni dei propulsori reperibili in letteratura o fornite
dai produttori [13] (vedi Fig.4.1);
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ioni
Figura 4.1: Potenza specifica delle PPUs, αppu
• αt e` la potenza specifica del sistema di propulsione; se la massa del
propulsore e` proporzionale alla portata del flusso, e quest’ultima e`
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Figura 4.2: Potenza specifica dei propulsori, αth
dove αt0,α
∗ e Isp0 sono valori di riferimento reperibili in letteratura
ed η0 e` il valore dell’efficienza quando il valore dell’impulso specifico e`
Isp0;alcuni valori relativi a propulsori a Ioni ed effetto Hall sono riportati
in Tabella 4.3 e in Figura 4.2;
Truster αt0 α
∗ Isp0 η0
Hall Thruster 385.7 0 1600 0.49
Ion Thruster 347.0 -243.0 2500 0.62
Tabella 4.3: Valori di riferimento per la potenza specifica αt
• αrad e` la potenza specifica dei radiatori, che dipende dall’efficienza della
ppu; per un’efficienza della ppu pari a circa il 92% puo` essere assunto
il valore 32 W/kg.
Il valore ottimale dell’impulso specifico puo` essere ricavato dall’equazione
precedente, ricordando che:
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m˙ = Mg∆t (4.11)










Discostandosi da tale valore si osserva un aumento della massa totale del sa-
tellite dovuto alla maggior quantita` carburante da imbarcare (impulso specifi-
co minore) o ad una maggiore rilevanza ponderale dei sottosistemi di potenza
(impulso specifico maggiore)(vedi Figura 4.3).
Figura 4.3: Determinazione dell’impulso specifico ottimo per un propulsore
elettrico
Risulta quindi chiaro come la ricerca sia orientata a cercare di migliorare
alcuni parametri fondamentali, quali il rendimento propulsivo e la potenza
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specifica, tramite una progettazione sempre piu` accurata ed attenta ad eli-
minare le fonti di dissipazione energetica. Fondamentale risulta pero` anche
la possibilita` di usare sottosistemi di potenza con la minore massa specifica
possibile, in modo da permettere il funzionamento dei propulsori con piu` alti
impulsi specifici [14].
4.2 I propulsori ad effetto Hall
I propulsori ad effetto Hall basano il loro funzionamento sull’accelerazione
di un fluido di lavoro grazie all’azione combinata di un campo magnetico e
di un campo elettrico ad esso perpendicolare. Solitamente tali propulsori so-
no a simmetria cilindrica e i campi suddetti hanno direzione radiale (campo
magnetico) ed assiale (campo elettrico).
Sebbene siano stati messi a punto diversi motori con grandezza e livelli di
potenza differenti, tutti i propulsori ad effetto Hall presentano la stessa confi-
gurazione geometrica, mostrata in Figura 4.4
Il motore si presenta come un sistema anodo-catodo, con una camera ad
anello all’interno della quale ha luogo la ionizzazione ed il processo accele-
rativo. Il canale e` circondato da un avvolgimento magnetico che genera un
campo assialsimmetrico che, grazie a schermi ferro-magnetici, presenta una
componente radiale molto forte ed una componente assiale, non utile nel
processo accelerativo, molto piccola. L’anodo si presenta come un disco to-
roidale in acciaio dal quale viene emesso il propellente attraverso una serie di
fori distribuiti circonferenzialmente. Generalmente, il propellente utilizzato
e` lo Xenon, questo perche`:
• ha bassa energia di prima ionizzazione (Eion = 12,13 eV) ed elevato
numero atomico (131);
• e` un gas inerte, dunque comporta contaminazioni minime.
Possono tuttavia essere utilizzati anche Kripton ed Argon.
Il campo magnetico e` generato da bobine ed elementi ferromagnetici oppor-
tunamente disposti (vedi Figura 4.4) in modo da dar luogo ad una configu-
razione radiale. Il campo elettrico e`, in un primo momento, generato dalla
differenza di potenziale mantenuta tra il catodo neutralizzatore e l’anodo
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Figura 4.4: Configurazione di un propulsore ad effetto Hall
anulare. In questo modo si crea una corrente elettronica che fluisce dal cato-
do neutralizzatore verso l’anodo. Quando gli elettroni entrano nella camera
d’accelerazione il campo magnetico impartisce loro una velocita` azimutale e
ne annulla il moto verso l’anodo. Si ottiene cos`ı una corrente elettronica cir-
conferenziale (effetto Hall) nella zona in cui il campo magnetico e` massimo.
Quando il gas emesso dall’anodo entra in contatto con questa scarica di elet-
troni ad elevata energia (in genere tra 10÷100 eV) viene ionizzato attraverso
gli urti. Gli ioni accelerati dalla differenza di potenziale, che possiedono un
elevato raggio di ciclotrone, hanno traiettorie pressoche´ rettilinee. Gli elet-
troni creati nella ionizzazione del gas contribuiscono ad alimentare la corrente
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azimutale permettendo di mantenere il motore in funzione. E´ presente anche
un moto di deriva degli elettroni verso l’anodo del motore. Successivamente
questi elettroni vengono convogliati verso il catodo neutralizzatore mediante
un generatore di tensione che chiude cos`ı il circuito [14].
4.3 I propulsori a Ioni
Nei propulsori elettrostatici un fascio di ioni viene accelerato da un oppor-
tuno campo elettrico e dunque espulso con un’elevata velocita` all’esterno del
motore, dove viene neutralizzato da un uguale flusso di elettroni.
In base alla modalita` di ionizzazione del gas, e` possibile eseguire una classi-
ficazione di questi propulsori:
• a bombardamento elettronico (Figura 4.5): gli ioni positivi sono ottenuti
dal bombardamento del gas propellente, ad esempio Xenon, oppure di
un vapore di metallo liquido, solitamente Cesio, da parte degli elettroni
emessi per effetto termoionico da catodi incandescenti; tali ioni vengono
poi accelerati da un campo di forza elettrostatico generando cos`ı la
spinta;
Figura 4.5: Schema di un propulsore a bombardamento elettronico
• per contatto superficiale: gli ioni vengono estratti da un metallo liquido
a contatto con un catalizzatore ad alta temperatura. Il loro uso e` stato
pero` quasi del tutto abbandonato;
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• a radiofrequenza: gli ioni vengono creati in una camera di scarica iso-
lante, generalmente fatta in quarzo o allumina, attraverso l’eccitazione
con radiofrequenze di elettroni liberi. Generalmente vengono utilizzati
gas nobili e pesanti come lo Xenon o il Kripton;
• a colloide: un liquido conduttore (la glicerina) viene fatto passare at-
traverso un ago ad elevato valore di potenziale (5÷10 kV). Un estrat-
tore delle cariche viene quindi portato ad una tensione molto negativa
(dell’ordine di alcuni kV)e la differenza di potenziale fa in modo che
si formino delle cariche positive in forma di gocce dal menisco del li-
quido. Le dimensioni delle gocce non sono uniformi ed hanno un basso
rapporto massa-carica;
• ad emissione di campo: piccole quantita` di propellente liquido sono
portate, per capillarita`, verso regioni dove un intenso campo elettrico
strappa gli ioni dalla superficie del liquido, secondo un meccanismo
detto dei coni di Taylor, e quindi li accelera fino ad ottenere un Isp di
circa 6000-8000 s.
Figura 4.6: Schema di un propulsore FEEP
Le varie componenti del motore sono schematizzate in Figura 4.7: una sor-
gente genera il fascio di ioni che vengono accelerati dal campo elettrico ins-
taurato tra la sorgente e la griglia acceleratrice. Quest’ultima lascia passare
gli ioni che saranno in seguito raggiunti dal flusso di elettroni provenienti dal
catodo neutralizzatore. Il getto cos`ı neutralizzato fornisce la spinta evitando
pericolosi accumuli di carica. La velocita` di uscita del gas dipende essenzial-
mente dalla differenza di potenziale instauratasi e dal rapporto carica-massa
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della specie ionica utilizzata.
Figura 4.7: Schema unidimensionale di un propulsore a Ioni








dove ∆V e` la differenza di potenziale applicata e q ed M+ sono la carica e
la massa dello ione, rispettivamente.
Considerando dei tipici valori per le dimensioni degli elettrodi, del voltaggio
applicato e del rapporto carica-massa, dalla (4.13) emerge chiaramente come
questo tipo di propulsori possa produrre delle velocita` di scarico notevolmente
elevate (dell’ordine dei 105 m/sec), che risultano essere superiori a quelle
richieste per un impiego in missioni in orbita terrestre. Nella pratica pero`,
la penalizzazione ponderale del sistema di potenza elimina i vantaggi di un
alto impulso specifico.
Un inconveniente tipico di questi motori e` la bassa densita` di spinta, dovuta
alle distorsioni prodotte nel campo elettrostatico dalla presenza di numerose
cariche q (il cosiddetto effetto di carica-spaziale). La massima densita` di











dove ε0 e` la permettivita` dielettrica, V la differenza di potenziale applicata
e d la distanza tra gli elettrodi. Da questa segue che la massima densita` di
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dove A e` l’area della sezione di scarico.
Risulta quindi evidente come i propellenti con alta massa molecolare ridu-
cano l’impulso specifico a vantaggio di una maggiore densita` di spinta. Cio`,
unitamente alle esigenze di stoccaggio ed al basso valore dell’energia di io-
nizzazione richiesta, ha fatto dello Xenon il propellente piu` comunemente
utilizzato, nonostante il suo costo elevato [15].













5.1.1 Modello di analisi
Il modello utilizzato e` quello sviluppato da J.S. Meserole [4], opportunamente
modificato ed adattato al caso in esame.
Tale modello va ad analizzare e stimare le prestazioni ed i costi relativi al
caso di un trasferimento orbitale tra un’orbita LEO ed un’orbita GEO utiliz-
zando sistemi di propulsione solare, sia elettrica che termica, nel caso di una
missione di trasferimento di non piu` di 180 giorni. Nel modello di Meserole
la massa totale iniziale del veicolo viene valutata come somma delle masse
dei singoli sottosistemi, mentre per valutare la potenza richiesta, la frazione
di propellente e la frazione di carico utile in funzione dell’impulso specifico
si ricorre all’equazione di Tsiolkovsky, unitamente all’efficienza propulsiva ed
al tempo di spinta.
Nel presente studio e` stata rivista la modellazione del sistema di propulsione
elettrica solare (Solar Electric Propulsion, SEP), inglobando il relativo si-
stema di gestione e distribuzione della potenza nel computo della potenza
specifica totale αSEP e rendendolo piu` rispondente ai recenti sviluppi tecno-
logici. E` stata inoltre effettuata una migliore valutazione delle caratteristiche
ponderali e dei requisiti energetici dei seguenti sistemi presenti sul veicolo:
• sistema di determinazione e controllo d’assetto;
• sistemi di telemetria, comando e gestione dati;
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• sistema di potenza;
valutazione in origine affidata esclusivamente all’utilizzo di dati di natura
statistica. Infine e` stata integrata nell’analisi una stima approssimata della
potenza assorbita e della massa del sistema di controllo termico [2].
Il modello di base implementato, utilizza l’equazione della missilistica dovuta
a Tsiolkovsky, unitamente al valore dell’efficienza propulsiva e del tempo
effettivo di spinta della missione per determinare, in funzione dell’impulso
specifico del propulsore adottato, i requisiti di potenza del veicolo e le frazioni
di massa del propellente necessario e del carico utile di missione, ritenendo
l’efficienza propulsiva una funzione nota dell’impulso specifico stesso.
I parametri di ingresso al modello sono i seguenti:
• hLEO e hGEO: valori delle quote iniziale e finale della missione di
trasferimento;
• ∆i: valore dell’inclinazione relativa tra le orbite menzionate in prece-
denza;
• M◦: valore della massa totale del veicolo ad inizio missione;
• t: valore del tempo necessario al completamento della missione;
• tt: tempo effettivo di spinta.
Il valore totale della massa iniziale del veicolo ad inizio missione e` stata
valutata semplicemente come somma delle masse dei vari sottosistemi:
M0 = Mp +Mtf +Mpl +Msep +Mps′ +Madpl +Mss′+
+Madcs +Mavio +Mpwr +Mthc +Mrp +Mcont (5.1)
dove i termini costituenti sono:
• M0: massa totale iniziale,
• Mpl: Massa del carico utile trasferito in orbita GEO,
• Msep: massa del sistema di propulsione elettrica, incluse le masse dei
motori, delle relativa PPUs e radiatori, dei pannelli solari e del sistema
PMAD,
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• Mp: massa del propellente necessario al trasferimento,
• Mtf : massa dei sistemi di stoccaggio ed alimentazione del propellente,
• Mps′ : massa dei principali componenti strutturali del veicolo,
• Mss′ : massa delle strutture secondarie relative al sistema di propulsione
elettrica,
• Madpl: Massa dell’adattatore del carico utile,
• Madcs: massa del sistema di determinazione e controllo dell’assetto,
comprendente il propellente eventualmente necessario ed il relativo
sistema di stoccaggio ed alimentazione,
• Mavio: massa dei sistemi avionici,
• Mpwr: massa del sistema di potenza non relativo alla propulsione,
• Mthc: massa del sistema di controllo termico,
• Mrp: massa dello scudo antiradiazioni,
• Mcont: massa di contingenza.
Esplicitando la massa del carico utile e dividendo per il valore della massa


















1 + frp (1 + fthc)
(5.2)
dove
• ftf rappresenta la frazione di massa relativa ai sistemi di stoccaggio ed
alimentazione del propellente, calcolata come frazione del propellente
stesso,
• fps rappresenta la frazione di massa relativa alla struttura primaria del
veicolo combinata con la massa dell’adattatore per il carico utile,
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Termine Definizione
M0 Massa totale del veicolo ad inizio trasferimento
Mpl Massa del carico utile trasportato in orbita GEO
Msep Massa del sistema di propulsione elettrica, comprendente i mo-
tori, le relative PPUs e radiatori, nonche´ i pannelli solari ed il
sistema PMAD necessari
Mp Massa del propellente usato per il trasferimento
Mtf Massa del sistema di stoccaggio e alimentazione del suddetto
propellente
Mps′ Massa dei principali componenti strutturali del veicolo
Mss′ Massa delle strutture secondarie relative al sistema di
propulsione elettrica
Madpl Massa dell’adattatore del carico utile
Madcs Massa del sistema di determinazione e controllo d’assetto, com-
prensivo del propellente eventualmente necessario e relativo
sistema di stoccaggio e alimentazione
Mavio Massa dei sistemi avionici (TT&C e C&DH)
Mpwr Massa del sistema di potenza relativo ai sistemi diversi dal
propulsivo
Mthc Massa del sistema di controllo termico
Mrp Massa dello scudo antiradiazioni del carico utile
Mcont Massa di contingenza
Tabella 5.1: Termini di massa
• fss rappresenta la frazione di massa relativa alla struttura secondaria
ed al termine di contingenza espresse in funzione della massa a secco
del sistema propulsivo,
• frp rappresenta la frazione di massa relativa allo scudo termico usato
per proteggere il carico utile,
• fthc rappresenta la frazione di massa relativa al controllo termico, es-
pressa in funzione della massa a secco totale del veicolo.







dove Veff = g0 Isp rappresenta la velocita` efficace di scarico e ∆vtot = (1 +
fperf )∆v la variazione complessiva di velocita`. Il termine fperf che compare
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in quest’ultima espressione e` un coefficiente correttivo che tiene conto di
eventuali disallineamenti della spinta ed altre contingenze.
La frazione di massa del sistema SEP rispetto alla massa del propellente puo`







dove M˙p rappresenta la portata di massa di propellente in uscita dai pro-
pulsori mentre tt = (1 − fsh) t e` il tempo effettivo di spinta. Il termine fsh
rappresenta la frazione del tempo di trasferimento trascorso in ombra e nel
quale i propulsori non sono operativi .







quindi definito come ηT il valore dell’efficienza totale
1 di spinta, la poten-








Il termine fdeg a denominatore della precedente tiene conto del danno da
radiazioni subito dai pannelli solari durante l’attraversamento delle fasce di
Van Allen ed e` strettamente dipendente dalla tecnologia utilizzata (tipologia
delle celle solari) e dal tempo impiegato per il trasferimento.
1L’efficienza totale e` esprimibile come il prodotto delle efficienze dei singoli componenti
associati al processo di conversione della potenza nel modo seguente:
ηT = ηS ηd ηppu ηth
ηS = efficienza di conversione della potenza prodotta dai pannelli solari in potenza elettrica
(non il rendimento delle celle solari)
ηd = efficienza del sistema di gestione e distribuzione della potenza
ηppu = efficienza dell’unita` di condizionamento di potenza per il propulsore
ηth = efficienza del propulsore.
Da notare che la potenza in uscita dai pannelli solari e` gia` sotto forma di elettricita`, quindi
ηS = 1.
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2 tt ηT fdeg Pr(BOL)
=
V 2eff
2 tt ηT fdeg αSEP
(5.7)







Msa +Mpmad +Mppu +Mrad +Mt
(5.8)
dove i termini di massa a denominatore del secondo membro sono valutabili
come funzioni della stessa Pr(BOL).
Valutate quindi le masse dei rimanenti sistemi, conglobate nel termine Msys,
e sostituite le (5.13) e (5.7) nella (5.2), si ottiene un’equazione esplicitante









]− (1 + fthc) (1− e−∆vtotg0Isp ) (1 + fss)(ftf + (g0Isp)22 tt ηT αSEP fdeg )
1 + frp (1 + fthc)
+
−





1 + frp (1 + fthc)
(5.9)
Il valore ottenuto dalla (5.14) viene utilizzato per un calcolo di verifica della
massa totale iniziale M0, ed eventualmente corretto fino a convergenza.
Lo schema di funzionamento del modello adottato e` riportato in Figura 5.1.
Il modello prende in ingresso i valori della massa iniziale Min, delle quote di
inizio e fine missione hLEO e hGEO, del tempo necessario al trasferimento t e
della variazione dell’angolo di inclinazione del piano orbitale ∆i. Una volta
inseriti i valori necessari, questi permettono di valutare la massa di propel-
lente da imbarcare e dei relativi sistemi di stoccaggio ed alimentazione, la
massa dei principali elementi strutturali del veicolo e la frazione di massa del
sistema di propulsione elettrica. A questo punto vengono calcolati i valori
della potenza richiesta all’inizio della missione, PBOL, e alla fine della stessa,
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PEOL. Note queste ultime, e` possibile stimare i valori delle masse dei sotto-
sistemi di potenza e di generazione della potenza, che vengono inglobati nel
termine MSEP . In parallelo vengono valutati il sistema di controllo dell’as-
setto e quello di comunicazione e gestione dei dati che vengono inglobati nel
termine di massa Msys. Quello che segue e` il ciclo di convergenza che valuta
la massa di carico utile M trasportabile per ognuna delle combinazioni di
massa e durata di missione prese in considerazione.
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Figura 5.1: Diagramma di simulazione del modello (trasferimento unico)
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5.1.2 Definizione della missione di trasferimento
Il valore scelto per la quota dell’orbita di partenza e` di 400 km. La scelta di
tale valore e` stata condizionata da considerazioni sia di natura aerodinamica
che ponderale. Infatti, l’elevata superficie dei pannelli solari montati sul
veicolo e la bassa spinta disponibile fanno si che nel caso di orbite basse il
rapporto tra la spinta e la resistenza aerodinamica (TupslopeD) assuma valori
prossimi all’unita`. Inoltre, la quota influisce anche sul dimensionamento del
sistema di controllo d’assetto, come mostrato in Fig.5.2 [2]


































Quota dell’orbita iniziale (km)
t = 90 giorni
t = 360 gioni
Figura 5.2: Massa percentuale del sistema di controllo d’assetto
Il ∆v di trasferimento e` stato valutato mediante l’utilizzo di un’ espres-
sione analitica di primo ordine, elaborata da Edelbaum:
∆v =
√
V 20 + V
2
f − 2V0Vf cos(∆i) (5.10)
dove V0 e Vf sono le velocita` nell’orbite circolari di partenza e d’arrivo, ris-
pettivamente, e ∆i l’angolo di cambiamento del piano orbitale espresso in
radianti.
Tale espressione deriva dall’assunzione di una spinta tangenziale continua e
43
5 – Modello di Analisi
non tiene conto degli effetti gravitazionali dovuti ai lunghi tempi di trasferi-
mento connessi con la propulsione elettrica a bassa spinta. Tuttavia, come
ampiamente dimostrato in letteratura, i risultati cos`ı ottenibili sono sufficien-
temente accurati e soddisfano il carattere preliminare della presente analisi.
La scelta dei valori di massa inizialeM0 e` stata effettuata secondo un criterio
di realizzabilita`. Valori troppo elevati di M0 richiederebbero infatti potenze
propulsive non ottenibili con il tipo di pannelli fotovoltaici presi in esame,
essendo questi ultimi subordinati a vincoli dimensionali e ponderali. I valori
qui presi in esame saranno dunque di 2000 kg, 3000 kg e 4000 kg.
Come valore di variazione del piano orbitale ∆i e` stato scelto 5.2◦, che cor-
risponde all’inclinazione minima raggiungibile senza cambiamenti di piano
orbitale dalla base ESA di Kourou.
I tempi di trasferimento presi in considerazione sono compresi tra un minimo
di 90 ed un massimo di 360 giorni, con incrementi successivi di 10 giorni.
Nelle Tabelle 5.2 e 5.3 seguenti sono riepilogati i parametri del modello e i
dati di missione con i valori adottati.
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fdeg 1− 0.03 (t/180)
ηPPUs 0.93
Tabella 5.3: Riepilogo dei dati di missione
Dato Valore attribuito
hLEO 400 [ km]
hGEO 35785 [ km]
∆i 5.2◦
M0 2000− 4000 [ kg]
t 90− 360 [ giorni]
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5.1.3 Risultati
Nelle pagine seguenti sono riportati i risultati dello studio effettuato.
Figura 5.3: Frazione del carico utile trasportato, M0 = 2000 kg
Figura 5.4: Numero di motori e potenze richieste dal sistema SEP per le
configurazioni di massimo carico utile, M0 = 2000 kg
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Figura 5.5: Frazione del carico utile trasportato, M0 = 3000 kg
Figura 5.6: Numero di motori e potenze richieste dal sistema SEP per le
configurazioni di massimo carico utile, M0 = 3000 kg
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Figura 5.7: Frazione del carico utile trasportato, M0 = 4000 kg
Figura 5.8: Numero di motori e potenze richieste dal sistema SEP per le
configurazioni di massimo carico utile, M0=4000 kg
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Le Figure 5.3-5.8 mostrano la frazione di carico utile, il numero di motori
richiesti e la potenza BOL per ciascuna delle configurazioni analizzate. Nelle
Figure che seguono, da 5.9 a 5.16, sono invece illustrate in dettaglio le masse
del veicolo in corrispondenza del massimo valore di carico utile trasportabile.
Da una prima analisi delle Figure 5.3, 5.5, 5.7 risulta evidente come la fra-
zione di carico utile trasportabile in orbita GEO sia maggiore nel caso di
propulsori ad effetto Hall, piuttosto che nel caso di propulsori a Ioni, almeno
fino ad un certo valore dei del tempo necessario al trasferimento, variabile
tra i 250 ed i 350 giorni, a seconda del valore di massa totale iniziale M0.
Questo e` imputabile alla maggiore potenza specifica posseduta dai propulso-
ri ad effetto Hall, cos`ı come al maggior valore di potenza, valutata a parita`
di impulso specifico, posseduta dai singoli motori, sempre ad effetto Hall.
Questo si ripercuote sul valore della massa del sistema SEP MSEP , correlata
con tali valori mediante l’equazione (5.4) e conseguentemente, anche sulla
massa del carico utile. Tale effetto viene pero` bilanciato dai valori dal tempo
di trasferimento, tt, fino ad ottenersi un ribaltamento della situazione, come
puo` osservarsi nelle figure.
E´ inoltre possibile osservare come il valore dell’impulso specifico corrispon-
dente al valore massimo del carico utile trasportabile, che nel caso di propul-
sione elettrica coincide con il valore ottimale dell’impulso, cresca all’aumen-
tare del numero dei giorni di missione. Questo e` conseguenza della diminu-
zione del valore di massa di propellente necessaria, all’aumentare dell’impulso
specifico. Tale diminuzione e` infatti piu` rapida rispetto all’ aumento del va-
lore del termine MSEP/Mp e quindi preponderante rispetto ad esso. Tale
preponderanza viene tuttavia a diminuire per valori elevati di Isp. Pertanto,
ad un certo punto si osserva un abbassamento da parte delle curve della fra-
zione di carico utile.
Si osservino poi le Figure 5.4, 5.6, 5.8.
Queste riportano il numero dei motori necessari per il trasferimento ed il
valore della potenza richiesto dal sistema SEP, in corrispondenza dei valori
di massimo della frazione di carico utile. Il numero di motori viene calcolato
come rapporto tra la potenza richiesta dal sistema e quella del propulsore,
che e` funzione dell’impulso specifico. Per motivi di ridondanza, in accordo
con [16], il numero minimo di motori e` stato fissato a 2. Dalle figure risulta
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chiaro come il numero dei motori vada diminuendo all’aumentare del tem-
po necessario al trasferimento fino al raggiungimento del numero minimo, al
quale fa seguito una diminuzione dei valori dell’impulso specifico di ottimo.
E´ inoltre possibile osservare come i propulsori ad effetto Hall richiedano un
numero di motori inferiore rispetto a quelli a Ioni.
Un’altra possibile osservazione riguarda i valori della potenza richiesta per
il trasferimento, che risultano minori nel caso di propulsione ad effetto Hall.
Nelle pagine seguenti (Figure 5.9-5.16) sono invece mostrati i valori percen-
tuali delle masse dei principali sottosistemi del veicolo per le configurazioni
di ottimo, relativi a tempi di trasferimento di 90, 180, 270 e 360 giorni ris-
pettivamente, per il solo valore di massa iniziale M0=3000 kg, preso come
esempio rappresentativo. Sono stati considerati entrambi i tipi di propulsore.
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Figura 5.10: Dettaglio delle masse, M0 = 3000 kg, tempo di trasferimento 90
giorni, propulsore a Ioni
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Figura 5.12: Dettaglio delle masse, M0 = 3000 kg, tempo di trasferimento 180
giorni, propulsore a Ioni
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Figura 5.14: Dettaglio delle masse, M0 = 3000 kg, tempo di trasferimento 270
giorni, propulsore a Ioni
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Figura 5.16: Dettaglio delle masse, M0 = 3000 kg, tempo di trasferimento 360
giorni, propulsore a Ioni
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5.2 Trasferimento LEO-GEO con riutilizzo del
veicolo
5.2.1 Modello di analisi
Nell’analisi svolta precedentemente si e` assunto che il veicolo che trasporta
il payload sull’orbita finale, dopo aver svolto il suo compito, venga disperso
nell’ambiente circostante.
In quella che segue andiamo invece a valutare l’eventualita` di riutilizzare tale
veicolo, cioe` di trasferirlo nuovamente sull’orbita LEO di partenza, dopo che
abbia trasportato il carico pagante sull’orbita GEO di missione.
Molte delle assunzioni fatte nel caso precedente trovano ancora validita`.
In particolare, come ovvio, rimangono invariati i parametri di ingresso:
• hLEO e hGEO: valori delle quote iniziale e finale della missione di
trasferimento;
• ∆i: valore dell’inclinazione relativa tra le orbite menzionate in prece-
denza;
• M◦: valore della massa totale del veicolo ad inizio misssione;
• t: valore del tempo necessario al completamento della missione;
• tt: tempo effettivo di spinta.
Le differenze rispetto all’analisi precedente si riscontrano nel computo della
massa totale iniziale del veicolo M0. Nel caso in esame bisogna infatti tener
conto del fatto che anche la manovra per riportare il veicolo sull’orbita di
partenza richiede un dispendio di propellente e che quindi anche quest’ultimo
va incluso nella valutazione di M0.
La massa totale iniziale verra` ancora calcolata come somma delle masse dei
vari sottosistemi:
M0 = Mp +Mtf +Mpl +Msep +Mps′ +Madpl +Mss′+
+Madcs +Mavio +Mpwr +Mthc +Mrp +Mcont (5.11)
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Tuttavia, nel caso in esame, bisogna tener presente che il valore della massa
del propellente Mp e` valutato come:
Mp = Mforw +Mret (5.12)
dove
• Mforw rappresenta la massa del propellente necessario per trasferire il
veicolo sull’orbita GEO;
• Mret rappresenta la massa del propellente necessario per riportare il
veicolo sull’orbita LEO di partenza.







Si rimanda alla Tabella 5.4 per quanto concerne i valori degli altri termini di
massa che compaiono nella (5.11).
Anche in questo caso si va a stimare il valore della frazione di massa del
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(5.14)
e si usa tale valore per un calcolo di verifica della massa totale iniziale
M0, da correggere eventualmente fino a convergenza.
Lo schema di funzionamento del modello adottato e` riportato in Fig. 5.17.
Questo modello a differenza del precedente ha due cicli al suo interno, uno,
come gia` visto, che verifica il valore ottenuto della massa totale Min, ed uno
che verifica il valore della massa del carico utile Mp trovati. Per effettuare
questo tipo di missione bisogna infatti tener conto di un’ulteriore quantita` di
propellente Mret, rispetto al caso precedente, necessaria per il trasferimento
del veicolo dall’orbita GEO di arrivo a quella LEO di partenza. Per una
prima stima di Mret e` necessario assegnare un valore arbitrario alla massa
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Tabella 5.4: Termini di massa
Termine Definizione
M0 Massa totale del veicolo ad inizio trasferimento
Mpl Massa del carico utile trasportato in orbita GEO
Msep Massa del sistema di propulsione elettrica, comprendente i mo-
tori, le relative PPUs e radiatori, nonche´ i pannelli solari ed il
sistema PMAD necessari
Mforw Massa del propellente usato per il trasferimento dall’orbia LEO
all’orbita GEO
Mret Massa del propellente usato per il trasferimento dall’orbita GEO
all’orbita LEO
Mtf Massa del sistema di stoccaggio e alimentazione del suddetto
propellente
Mps′ Massa dei principali componenti strutturali del veicolo
Mss′ Massa delle strutture secondarie relative al sistema di
propulsione elettrica
Madpl Massa dell’adattatore del carico utile
Madcs Massa del sistema di determinazione e controllo d’assetto, com-
prensivo del propellente eventualmente necessario e relativo
sistema di stoccaggio e alimentazione
Mavio Massa dei sistemi avionici (TT&C e C&DH)
Mpwr Massa del sistema di potenza relativo ai sistemi diversi dal
propulsivo
Mthc Massa del sistema di controllo termico
Mrp Massa dello scudo antiradiazioni del carico utile
Mcont Massa di contingenza
del carico utile, Mpl0, che verra` poi confrontato con il valore generato dal
modello, Mpl. Per quanto riguarda il resto del funzionamento del modello,
vale ancora quanto detto in (§5.1.1).
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Figura 5.17: Diagramma di simulazione del modello (trasferimento con fase di
ritorno)
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5.2.2 Definizione della missione di trasferimento
Per quanto riguarda la missione di trasferimento valgono le assunzioni fatte
nel caso precedente (§ 5.1.2); per brevita` di esposizione si rimanda alle tabelle
5.2 e 5.3.










fdeg 1− 0.03 (t/180)
ηPPUs 0.93
a Stima esatta per un trasferimento di 180
giorni [4].
Tabella 5.6: Riepilogo dei dati di missione
Dato Valore attribuito
hLEO 400 [ km]
hGEO 35785 [ km]
∆i 5.2◦
M0 2000− 4000 [ kg]
t 90− 360 [ giorni]
5.2.3 Risultati
Nelle pagine seguenti sono riportati i risultati dello studio effettuato.
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Figura 5.18: Frazione del carico utile trasportato (missione con riutilizzo del
veicolo), M0 = 2000 kg
Figura 5.19: Numero di motori e potenze richieste dal sistema SEP per le confi-
gurazioni di massimo carico utile, M0 = 2000 kg (missione con
riutilizzo del veicolo)
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Figura 5.20: Frazione del carico utile trasportato, M0 = 3000 kg (missione con
riutilizzo del veicolo)
Figura 5.21: Numero di motori e potenze richieste dal sistema SEP per le configu-
razioni di massimo carico utile,M0=3000 kg (missione con riutilizzo
del veicolo)
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Figura 5.22: Frazione del carico utile trasportato, M0 = 4000 kg (missione con
riutilizzo del veicolo)
Figura 5.23: Numero di motori e potenze richieste dal sistema SEP per le configu-
razioni di massimo carico utile,M0=4000 kg (missione con riutilizzo
del veicolo)
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Analogamente al caso precedente, le Figure 5.18-5.23 mostrano la frazione
di carico utile, il numero di motori richiesti e la potenza BOL per ciascuna
delle configurazioni analizzate. Nelle figure che seguono, invece, da 5.24 a
5.31, sono illustrate in dettaglio le masse del veicolo in corrispondenza del
massimo valore di carico utile trasportabile.
Anche in questo caso una prima analisi delle Figure 5.18, 5.20, 5.22 mette
in evidenza come la frazione di carico utile trasportabile in orbita GEO sia
maggiore nel caso di propulsori ad effetto Hall, piuttosto che nel caso di pro-
pulsori a Ioni, almeno fino ad un certo valore dei del tempo necessario al
trasferimento. Questo e` nuovamente imputabile alla maggiore potenza spe-
cifica posseduta dai propulsori ad effetto Hall, cos`ı come al maggior valore di
potenza, valutata a parita` di impulso specifico, posseduta dai singoli motori,
sempre ad effetto Hall.
E´ poi possibile osservare come il valore dell’impulso specifico corrispondente
al valore massimo del carico utile trasportabile, che nel caso di propulsione
elettrica coincide con il valore ottimale dell’impulso, cresca all’aumentare del
numero dei giorni di missione. Questo e` conseguenza della diminuzione del
valore di massa di propellente necessaria, all’aumentare dell’impulso specifi-
co. Tale diminuzione e` infatti piu` rapida rispetto all’ aumento del valore del
termine MSEP/Mp e quindi preponderante rispetto ad esso. Tale preponde-
ranza viene tuttavia a diminuire per valori elevati di Isp. Pertanto, ad un
certo punto si osserva un abbassamento da parte delle curve della frazione di
carico utile.
Le Figure 5.19, 5.21, 5.23 riportano poi il numero dei motori necessari per
il trasferimento ed il valore della potenza richiesto dal sistema SEP, in cor-
rispondenza dei valori di massimo della frazione di carico utile. Il numero
di motori viene ancora calcolato come rapporto tra la potenza richiesta dal
sistema e quella del propulsore, che e` funzione dell’impulso specifico. Sempre
per motivi di ridondanza, in accordo con [16], il numero minimo di motori
e` stato fissato a 2. Dalle figure risulta chiaro come il numero dei motori
vada diminuendo all’aumentare del tempo necessario al trasferimento fino al
raggiungimento del numero minimo, al quale fa seguito una diminuzione dei
valori dell’impulso specifico di ottimo. E’ inoltre possibile osservare come
ancora i propulsori ad effetto Hall richiedano un numero di motori inferiore
rispetto a quelli a Ioni.
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Un’altra possibile osservazione riguarda i valori della potenza richiesta per
il trasferimento, che risultano minori nel caso di propulsione ad effetto Hall.
Nelle pagine seguenti (Figure 5.24-5.31) sono invece mostrati i valori percen-
tuali delle masse dei principali sottosistemi del veicolo per le configurazioni
di ottimo relativi a tempi di trasferimento di 90, 180, 270 e 360 giorni rispet-
tivamente. E´ stato nuovamente preso in considerazione il solo caso M0=3000
kg, ed entrambi i tipi di propulsore.
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Figura 5.24: Dettaglio delle masse, M0 = 3000 kg, tempo di trasferimento 90























Figura 5.25: Dettaglio delle masse, M0 = 3000 kg, tempo di trasferimento 90
giorni, propulsore a Ioni, riutilizzo del veicolo
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Figura 5.26: Dettaglio delle masse, M0 = 3000 kg, tempo di trasferimento 180























Figura 5.27: Dettaglio delle masse, M0 = 3000 kg, tempo di trasferimento 180
giorni, propulsore a Ioni, riutilizzo del veicolo
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Figura 5.28: Dettaglio delle masse, M0 = 3000 kg, tempo di trasferimento 270























Figura 5.29: Dettaglio delle masse, M0 = 3000 kg, tempo di trasferimento 270
giorni, propulsore a Ioni, riutilizzo del veicolo
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Figura 5.30: Dettaglio delle masse, M0 = 3000 kg, tempo di trasferimento 360
























Figura 5.31: Dettaglio delle masse, M0 = 3000 kg, tempo di trasferimento 360
giorni, propulsore a Ioni, riutilizzo del veicolo
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Confronto con altre simulazioni di
trasferimento LEO-GEO
6.1 Introduzione
Nel presente capitolo sono illustrati i risultati di un confronto effettuato con
uno studio reperito in letteratura. L’analisi cui si fa riferimento e` quella
condotta da F.S. Gulczinski e R.A. Spores [16], in cui e` stato sviluppato
un modello analogo per l’analisi di missione, valutando pero` le prestazioni
ottenute utilizzando pannelli solari di tipo concentratore.
Verranno confrontati i risultati ottenuti in termini di frazione di carico utile
sia nel caso di trasferimento LEO-GEO senza riutilizzo del veicolo che quelli
ottenuti prevedendo una missione di ritorno verso l’orbita di partenza LEO.
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6.2 Definizione
Nelle pagine seguenti sono illustrate le variazioni apportate al modello fin
qui illustrato sfruttando i dati ottenuti attraverso alcune simulazioni di tra-
sferimento.
In Tabella 6.1 sono riepilogati i dati di missione e strutturali.








Tipodipannelli Rigidi Piani Concentratori
Tabella 6.1: Riepilogo dei dati di missione
6.3 Risultati
Nelle Figure 6.1 e 6.2 sono riportati i valori della frazione di carico utile per
tempi di trasferimento di 90, 180, 270 e 360 giorni. Sono riportati sia i valori
ottenuti con la presente analisi, che i valori ricavati dal modello ricavato in
letteratura. Tali risultati sono stati riportati in un unico grafico al fine di
rendere piu` immediato il confronto.
Le linee di colore rosso e ciano rappresentano i valori della frazione di ca-
rico utile per il caso di propulsore a Ioni e ad effetto Hall, rispettivamente,
ricavati con l’analisi effettuata fin qui, mentre con i colori blu e verde sono
stati indicati i valori della frazione per propulsori ad effetto Hall ed a Ioni,
rispettivamente, ricavati dallo studio preso come termine di confronto.
Sono stati presi in considerazione entrambi i tipi di missione studiati, ossia
quella di trasferimento LEO-GEO e quella di trasferimento LEO-GEO con
riutilizzo del veicolo.
Dalle figure si puo` vedere come l’utilizzo dei pannelli qui adottati non risulti
eccessivamente penalizzante anche quando messo a confronto con i risultati
ottenuti adottando pannelli di tipo concentratore.
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Figura 6.1: Confronto tra le curve ottenute
Figura 6.2: Confronto tra le curve ottenute nel caso di riutilizzo del veicolo
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6.4 Conclusioni
Il modello d’analisi realizzato all’interno del presente lavoro si e` dimostrato
soddisfacente per gli scopi prefissati, fornendo valutazioni sufficientemente
dettagliate delle prestazioni ottenibili utilizzando veicoli spaziali dotati di
sistemi di propulsione di tipo elettrostatico con compiti di trasferimento or-
bitale.
Il software di analisi delle masse dei principali sistemi costituenti il veicolo e`
stato inoltre realizzato in modo da risultare facilmente adattabile a missioni
con propulsione elettrica diverse da quella qui discussa e con valori di massa
superiori.
Da quanto esposto in questo e nei precedenti capitoli possono quindi trarsi
le seguenti conclusioni:
• Risulta chiaramente vantaggiosa, nell’ambito di un trasferimento LEO-
GEO, una quota orbitale iniziale prossima ai 400 km e comunque non
inferiore ai 300. Incrementi oltre i 400 km non sembrano invece avere
un’efficacia apprezzabile.
• In generale, per la gamma di masse iniziali considerata (2000-4000 kg)
e tempi di missione fino a circa 270 giorni, il vantaggio di sistemi di
propulsione ad effetto Hall su quelli a Ioni risulta evidente, non tanto
in termini di carico utile trasportato, quanto da un punto di vista rea-
lizzativo relativo ai valori di potenza e numero dei propulsori richiesti.
I valori ottimali dell’impulso specifico vanno dai circa 2000 ai 2500 se-
condi per i propulsori ad effetto Hall e dai 2500 ai 5000 per quelli a
Ioni.
• L’adozione di pannelli fotovoltaici rigidi piani sembra dare risultati
piuttosto soddisfacenti, anche quando confrontata con pannelli di ti-
po concentratore. A titolo d’esempio un veicolo con massa iniziale pari
a 3000 kg e dotato di propulsori ad effetto Hall e pannelli rigidi piani
risulta capace di trasportare in orbita geostazionaria un carico utile di
circa 1740 kg (pari al 58% diM0) in 360 giorni, e circa 1650 kg (pari al
55%) nella meta` del tempo. Analogamente, una missione che contempli
il riutilizzo del veicolo permette di trasportare su orbita geostazionaria
circa 1530 kg (pari al 51%) in 360 giorni e circa 1650 kg (pari al 55%)
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nella meta` dei giorni, essendo ovviamente sempre pari a 3000 kg la
massa iniziale del sistema.
• Si noti poi come, una volta raggiunto un prefissato valore del numero
minimo di propulsori operativi, sia possibile ottenere graficamente i
valori di carico utile delle configurazioni di ottimo in funzione del tempo
di trasferimento e dell’impulso specifico.
Quanto detto finora mette in luce quello che appare essere l’unico svantaggio
inerente l’utilizzo della propulsione elettrica, costituito dagli elevati tempi di
trasferimento a cui essa obbliga, e che male si accordano con le esigenze delle




La conoscenza dell’ambiente spaziale e` un requisito fondamentale per effet-
tuare un’analisi di missione. L’importanza della sua conoscenza risiede nel
fatto che da esso dipendono fortemente il funzionamento e la vita dei veicoli
che vi operano.
Cos`ı come un velivolo opera ed interagisce con l’atmosfera, anche un veicolo
spaziale opera ed interagisce con l’ambiente circostante. L’ambiente puo` tut-
tavia limitare le operazioni effettuabili, ed in circostanze estreme puo` causare
il fallimento della missione.
Il contesto in cui i veicoli spaziali si trovano ad operare e` frutto di una combi-
nazione tra l’ambiente (che tipicamente e` funzione dell’orbita) e la presenza
del veicolo stesso.
In Tabella A.1 sono illustrate vari tipi di orbita e gli ambienti che le carat-
terizzano.
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Name Description
Low Earth Orbit Cold, dense, ionospheric plasma;
dense, supersonic neutral atmosphere;
solar ultraviolet (uv), orbital debris;
South Atlantic Anomaly (SAA);
Medium Earth Orbit Solar uv; tapped radiation belts; plasmasphere;
Polar Orbit Solar uv;
cold, dense ionosphere;
supersonic neutral atmosphere;
orbital debris, auroral particles;
solar flares, cosmic rays,SAA;
horns of radiation belts;




solar flares, cosmic rays;
Interplanetary Orbit Solar-wind plasma;
solar flares, cosmic rays
Tabella A.1: Descrizione delle orbite
A.1 L’attivita` solare
A.1.1 Il ciclo solare
Il ciclo solare (detto anche ciclo dell’attivita` magnetica solare) e` la sorgente
energetica che sta alla base di tutti i fenomeni solari.
Il numero medio di macchie solari presenti sul Sole non e` costante, ma varia
tra periodi di minimo e di massimo. Il ciclo solare e` il periodo, durante in
media 11 anni, che intercorre tra un periodo di minimo dell’attivita` solare e
il successivo minimo. La lunghezza del periodo non e` strettamente regolare
ma puo` variare tra i 10 e i 12 anni [17]. Il ciclo solare viene analizzato
monitorando l’attivita` delle macchie solari, definita come:
R = k(10g + s) (A.1)
dove:
• g e` il numero di gruppi di macchie solari
• s e` il numero di macchie
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• k e` un coefficiente sperimentale che dipende dal sito di osservazione
Ogni ciclo solare e` numerato sequenzialmente, con il primo ciclo corrispon-
dente alle osservazioni effettuate nella meta` del 1700. Il ciclo solare attuale
e` il numero 24, iniziato all’incirca nell’estate 2008 (vedi Figura A.1).
Figura A.1: Previsioni per il ciclo solare 24
A.1.2 Il vento solare
Il vento solare e` una corrente di particelle emessa dalla superficie piu` esterna
del Sole. Per la maggior parte e` composta da protoni aventi velocita` dell’or-
dine dei 375 km/s e densita` dell’ordine dei 5 cm3. Queste particelle seguono
traiettorie dipendenti dal campo magnetico solare [18].
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A.1.3 Le espulsioni di massa coronale
Le espulsioni di massa coronale (CME) sono fenomeni che hanno origine dalla
esplosione di strutture magneticamente confinate nell’atmosfera solare, il cui
effetto e` di espellere plasma verso lo spazio interplanetario a velocita` anche di
alcune migliaia di km/sec [19]. Si pensa che essi abbiano un ruolo importante
nella riconfigurazione del campo magnetico solare. La loro frequenza varia
durante il ciclo solare, da un evento ogni due giorni durante il minimo di
attivita`, fino a tre eventi al giorno durante la fase di massimo. Le tempeste
geomagnetiche, il danneggiamento di satelliti dovuto ad interazione con par-
ticelle molto energetiche, nonche´ i problemi al sistema delle comunicazioni,
molto frequenti durante il massimo del ciclo solare, sono in gran parte causati
dai CME.
Figura A.2: Espulsioni di massa coronale
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A.1.4 Pressione di radiazione solare
Un’onda elettromagnetica esercita una pressione su ogni superficie esposta
ad essa e, secondo i principi della meccanica quantistica, questa puo` essere
vista come dovuta al momento trasportato dai fotoni.
La pressione P esercitata da un flusso di fotoni su una superficie A normale












la variazione nellunita` di tempo del momento trasportato dai
fotoni. Detta poi ΦE il flusso di energia, ossia l’energia che attraversa un’area
unitaria nell’unita` di tempo, si ha che l’energia ∆E trasportata da un flusso
di fotoni attraverso l’area A normale alla direzione di propagazione della
radiazione incidente nel tempo ∆t e` data da
∆E = ΦEA∆t = c∆p (A.3)
dove c e` la velocita` della luce. Quindi, usando l’equazione A.3, si ricava che
la pressione esercitata sulla superficie, dovuta al momento trasportato dai





Qualora si consideri il Sole come sorgente della radiazione, il flusso di
energia ΦE a distanza r dal Sole puo` essere scritto in termini di luminosita`












dove Φ⊕ = Ls/4pir2 e` il flusso di energia misurato alla distanza media
della Terra dal Sole (r⊕ = 1AU). Usando lequazione A.4 si ricava che la












dove P⊕ = Φ⊕/c e` il valore della pressione di radiazione solare misurata
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alla distanza media della Terra dal Sole. Poiche´ l’orbita della Terra non e`
perfettamente circolare ma ellittica, il valore della pressione di radiazione so-
lare varia durante un anno terrestre con un’escursione di circa il 6% rispetto
al valore solitamente adoperato di P⊕ = 4.5632× 106 Pa. Pertanto l’espres-
sione della pressione di radiazione solare puo` essere esplicitata in funzione
della distanza r dal pianeta, e del valore della pressione di radiazione solare,








La densita` dell’atmosfera, insieme alla composizione chimica e alla tempera-
tura, e` necessaria per un calcolo accurato del coefficiente di resistenza.
L’atmosfera terrestre e` convenzionalmente suddivisa in base alla quota in tre
diverse regioni, caratterizzate da una differente stratificazione termica A.3:
• Omosfera:
– Troposfera: da 0 a 12 kmdi quota
– Stratosfera: da 12 a 50 km di quota
– Mesosfera: da 50 a 90 km di quota
• Termosfera o Ionosfera che si estende da 90 a 250 o 400 km di quota,
a seconda dell’attivita` solare e geomagnetica
• Esosfera che inizia alla sommita` della Termosfera e che si estende fin
nello spazio.
La stima della densita` locale dell’atmosfera ρ e` piuttosto complicata,
poiche` le caratteristiche dell’alta atmosfera dipendono da una serie di pa-
rametri difficilmente prevedibili con precisione. La densita` ρ subisce infat-
ti delle fluttuazioni legate alla radiazione ultravioletta del Sole, all’attivita`
solare ed alle tempeste geomagnetiche. Esistono diversi modelli per l’alta
atmosfera, tra cui quello di Jacchia [21] del 1965 e quello usato nel presente
lavoro, il MSIS-86 di A.E.Hedin [22], che fornisce i valori di temperatura e
composizione dell’atmosfera tra gli 85 e i 75 km.
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Figura A.3: Suddivisione dell’atmosfera
A.3 Il campo magnetico terrestre
I campi magnetici naturali, cos`ı come quelli indotti, sono molto importanti
nella progettazione di un veicolo spaziale perche` possono influenzare la stru-
mentazione e lequipaggiamento di bordo, e possono cambiare la resistenza,
lassetto e la direzione del moto di un satellite in orbita.
A basse quote il campo magnetico terrestre e` assimilabile in prima approssi-
mazione a quello di un dipolo e si estende per tutta la Magnetosfera; ad alte
quote esso e` fortemente distorto a causa delle interazioni con il vento solare.
Il campo geomagnetico puo` essere espresso in termini di gradiente di una
funzione potenziale scalare V , scritta come espansione ortogonale di armo-
niche sferiche. In un sistema di coordinate sferiche (r,θ,φ) puo` essere espresso
come:













n (cos θ) (A.8)
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dove
• R⊕ e` il raggio medio della Terra
• r e` la distanza geocentrica
• θ e` la co-latitudine misurata dal polo nord geografico
• ϕ e` la longitudine geocentrica
• gmn ,hmn sono coefficienti armonici sferici del modello dipendenti dal tem-
po
• Pmn sono funzioni normalizzate di Schmidt associate a quelle di Le-
gendre
Le componenti del campo magneticoB in un riferimento geocentrico-equatoriale
















Il contributo principale nell’espansione armonica deriva dai termini con n =
1. Ne risulta un campo prodotto da un dipolo con il centro coincidente a
quello della Terra e asse inclinato rispetto a quello polare. I contributi degli
altri termini possono essere considerati una perturbazione del campo dipo-
lare, e quindi trascurabili. Fatte queste approssimazioni, il campo magnetico




[1 + 3 sin2(λ)]1/2 (A.12)
dove
• M e` il momento magnetico del dipolo e dipende dal tempo
• λ e` la latitudine magnetica
• r e` la distanza dal centro del dipolo
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Per l’utilizzo dei modelli delle fasce di Van Allen con il modello dipolare e`
stato necessario utilizzare un opportuno sistema di riferimento, che prende
il nome di sistema di coordinate di Mcllwain. Il parametro L di Mcllwain
rappresenta la distanza radiale dell’intersezione di una linea di campo con
l’equatore magnetico, mentre l’altro parametro e` il rapporto tra l’intensita`
del campo magnetico nel punto in questione B ed il valore minimo assunto
sulla linea di campo B0:
B0 = ML
−3 (A.15)
Si ricordi che B0 coincide con il valore dell’intensita` del campo magnetico nel
punto intersezione della linea di campo con l’equatore magnetico. Il sistema
di coordinate di Mcllwain e` descritto in Figura A.4. Per la maggior parte





                
	              
        


                 
Figura A.4: Schema delle coordinate di Mcllwain
delle applicazioni la coppia di coordinate (B/B0;L) e` sufficiente per determi-
nare la posizione di un generico punto all’interno del campo magnetico grazie
alla simmetria assiale del campo generato da un dipolo.
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Conoscendo le coordinate geocentriche equatoriali e` possibile ricavare le co-
ordinate di Mcllwain utilizzando la relazione:
r = L cos2(λ) (A.16)
A.4 Fasce di Van Allen
Le fasce di Van Allen devono il loro nome a James Van Allen, il fisico statu-
nitense che le scopr`ı nel 1959 e sono sostanzialmente costituite da particelle
ionizzate intrappolate dal campo magnetico terrestre. La presenza del vento
solare influenza la forma di tale campo, che risulta compresso sul lato rivolto
verso il Sole ed esteso su quello opposto (vedi Fig. A.5).
Figura A.5: Effetto del vento solare sul campo magnetico terrestre
Il risultato di questa interazione e` la formazione attorno alla Terra, da
parte del campo magnetico, di una cavita` di forma allungata, nota come
Cavita` di Chapman-Ferraro, all’interno della quale si trovano le Fasce di Van
Allen.
Come detto in precedenza, le due Fasce di Van Allen (vedi A.6) sono formate
da particelle cariche, ed hanno una forma toroidale.
L’atmosfera terrestre limita inferiormente la loro estensione ad un’altitu-
dine di 200-1.000 km, mentre superiormente non oltrepassano i 40.000 km
di quota. La fascia piu` esterna si estende oltre i 10.000 km di quota ed e` par-
ticolarmente intensa tra i 14.500 e i 19.000 km. Si ritiene che essa consista
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Figura A.6: Le Fasce di Van Allen
di plasma intrappolato dalla magnetosfera della Terra. Gli elettroni presenti
mostrano un flusso particolarmente intenso, e quelli con un’energia cinetica
superiore ai 40 keV possono disperdersi nello spazio interplanetario. Questa
continua perdita di particelle cariche e` un effetto del vento solare.
La fascia interna contiene invece diversi tipi di particelle, fra cui elettroni e
numerosi ioni. La maggior parte degli ioni compare sotto forma di protoni
energetici, ma vi e` anche una certa percentuale di particelle alfa e di ioni di
ossigeno O+, simili a quelli presenti nell’atmosfera ma molto piu` energetici.
Rispetto alla fascia interna, quella esterna e` circondata da una regione a
bassa intensita` nota come ring current. Essa contiene inoltre una maggiore
varieta` di particelle ed e` caratterizzata da un livello di energia minore (meno
di 1 MeV), che aumenta significativamente solo quando una tempesta ma-
gnetica provoca la risalita di nuove particelle dalla magnetosfera.
Le particelle presenti nelle fasce, cos`ı come altre particelle di energia associate
a fenomeni cosmici, all’attivita` solare o a esplosioni nucleari nello spazio, non
interagiscono solo con la superficie dei materiali, ma anche con gli strati piu
interni. Di conseguenza queste particelle interagiscono con i sistemi che si
trovano all’interno del veicolo. L’effetto di questa interazione e` una generale
degradazione della strumentazione di bordo.I satelliti che si trovano ad ope-
rare allinterno delle fasce di Van Allen sono soggetti allazione danneggiante
di particelle cariche, principalmente elettroni, protoni, particelle alfa (nuclei
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di elio), e nuclei pi‘u pesanti. La radiazione puo` causare una diminuzione di
output dei pannelli solari, creare danni a sensori e circuiti, oltre a costituire
un pericolo per la salute umana. Per questi motivi l’analisi di quest’area
costituisce una fase fondamentale nel progetto del veicolo spaziale.
I modelli utilizzati (ricavati da cite) per la descrizione delle fasce di Van Allen
prendono il nome di AE-8 per la fascia elettronica e AP-8 per quella proto-
nica, e presentano ciascuno due versioni, una per attivita` solare massima e
laltra per quella minima. Il loro sviluppo e` stato effettuato dalla NASA sulla
base dei dati satellitari negli anni sessanta e settanta. I modelli forniscono
il flusso omnidirezionale come numero di particelle su centimetro quadrato
al secondo, integrato dal valore minimo di energia dello spettro al valore se-
lezionato. In particolare il modello AP-8 genera il flusso di protoni aventi
energie comprese tra 0.1 e 400 MeV, mentre lAE-8 quello di elettroni con
energie da 0.04 a 7 MeV.
A.5 La spazzatura spaziale
La cosiddetta spazzatura spaziale e` costituita da tutti quegli oggetti creati
dall’uomo e non piu` utili che orbitano intorno alla Terra. Si tratta percio` di
stadi dei razzi, frammenti di satelliti, scaglie di vernici e materiale espulso
dai motori.
I detriti spaziali sono aumentati vertiginosamente negli ultimi anni, diventan-
do un problema per l’elevata possibilita` di collisioni con satelliti funzionanti
che a loro volta produrrebbero altri detriti. Lo scontro con detriti di piccole
dimensioni, infatti, puo` essere distruttivo a causa dell’alta velocita` orbitale.
Alcuni veicoli spaziali, come ad esempio la stazione spaziale internazionale,
hanno particolari protezioni per questo tipo di eventi.
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Figura A.7: La spazzatura spazile
Figura A.8: Densita` di spazzatura spaziale a varie quote
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